


































図 1 三菱リージョナルジェット（MRJ） 
 
























なる。これら全てを CFD 空力弾性解析で実行するのは現実的ではないものの、NASTRAN による解
析では精度低下が懸念される特定のケースを抽出して CFD 空力弾性解析を適用できれば、フラッ
タに対する設計リスクを最小限に抑えることができる。当社では、平成 20 年度第 2期の先端的大
規模計算シミュレーションプログラム利用サービスに始まり、平成 23 年度からは民間企業利用サ
ービスの枠組みで東北大学のベクトル計算機 SX-9 を利用している。この大規模計算機を活用する
ことで、計算機環境の問題を解決し、MRJ 開発における CFD 空力弾性解析の本格適用を実現する
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11 wvuep         (5) 
ここでQは保存量ベクトル、  QF は非粘性流束ベクトル、 ngiU は各格子点の移動速度である。
セル境界での流束計算には HLLEW 近似リーマン解法[6]で高次精度化を図り、空間精度を悪化させ
ず、かつ収束性の高い Venkatakrishnan の流束制限関数を用いている。時間積分には LU-SGS 法と
3点後退差分による Newton 反復を組み合わせた 2次精度の陰解法を用いた。また計算格子の変形
には Murayama らの方法[7]を採用した。 
構造側の弾性振動方程式は次式で与えられる。 
       FdKdM           (6) 
ここでM は質量マトリクス、K は剛性マトリクス、d は変位、F は空気力である。式(6)にレー
リー・リッツ法を適用して運動方程式を構築し、振動変位 d を次式のように幾つかの固有振動モ
ードの重ね合わせで表現するモーダル法により解析を行う。 



















     (8) 
 qqS       (9) 
ここで i は i 番目振動モードの固有角振動数である。 
 流体と構造の連成には Fully Implicit Coupling 法[8]を採用し、時間積分の際に内部反復を行
なうことで時間遅れのない完全な時間 2 次精度を確保した。 
 開発した解析コードはベクトル計算機向けにチューニングされており、効率の良い計算領域分
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4.1 MRJ 主翼フラッタ風洞試験 
風洞試験には、弾性翼、パイロンナセル部、胴体フェアリングで構成されるセミスパン模型を
使用し、試験は三菱重工業（株）名古屋航空宇宙システム製作所（名航）の高速風洞（ブローダ




















   
図 2 MRJ 主翼フラッタ模型 洞内設置状態  図 3 MRJ 主翼フラッタ模型 3 面図 
 
 






Wing 1st Bending (WB1) 82.0 81.9 1.00
Fuselage 1st Bending (FB1) 152.0 150.0 1.01
Nacelle Pitching (NCP) 180.0 179.6 1.00
GVT NASTRAN GVT/NASTRAN
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図 5 MRJ 主翼フラッタ模型 フラッタ境界 
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 図 6 MRJ 主翼フラッタ模型 Euler 計算格子と定常圧力分布 
 
4.2 MRJ 尾翼フラッタ風洞試験 
 風洞試験では、エレベータ付きの水平尾翼と胴体フェアリングで構成されるセミスパン模型を
使用し、試験は主翼フラッタ風洞試験と同様、三菱重工業（株）名航の高速風洞で実施した。模
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図 7 MRJ 尾翼フラッタ模型 洞内設置状態      図 8 MRJ 尾翼フラッタ模型 3 面図 
 
 









図 9 MRJ 尾翼フラッタ模型 振動モード形の比較（ELV-R、HT1） 
Mode
[Hz] [Hz] [-]
HT 1st Bending  (HB1) 90.6 92.5 0.98
Elevator Rotation  (ELV-R) 283.0 303.9 0.93
HT 1st Torsion (HT1) 527.0 549.5 0.96
GVT NASTRAN GVT/NASTRAN
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5. おわりに 
 民間企業利用サービスにより、世界でもトップレベルの計算機環境を利用することで、当社の
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